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Рассмотрена задача выбора рациональной системы склонения из числа альтернативных вариантов на этапе 
формирования облика беспилотного летательного аппарата (БЛА) с вертикальным стартом. В настоящее время 
вертикальный старт находит все более широкое применение для беспилотных летательных аппаратов класса 
«поверхность – воздух», рассматриваемых в настоящей работе. Характерным начальным участком траектории таких 
беспилотных летательных аппаратов является склонение до требуемого углового положения за короткий промежуток 
времени. Для осуществления процесса склонения БЛА требуется создание относительно больших управляющих 
моментов. Склонение БЛА класса «поверхность – воздух» реализуется посредством моментного газодинамического 
управления двумя основными способами – в применении системы управления вектором тяги основного реактивного 
двигателя БЛА или использовании специальных дополнительных газодинамических устройств. Альтернативными 
вариантами систем склонения при решении рассматриваемой задачи являются: система управления вектором тяги с 
газовыми рулями, размещаемыми в сопле двигателя БЛА или сразу за его срезом на специальных пилонах; импульсная 
двигательная установка, создающая момент склонения БЛА посредством реактивных струй микродвигателей, 
включаемых по специальному алгоритму. При сравнительном анализе систем склонения критерием правильности выбора 
способа склонения являлась реализуемая ближняя граница зоны поражения. В качестве критерия выбора рационального 
варианта системы склонения принят минимум массы проектируемого БЛА. Приведены основные соотношения для 
расчета главных проектных параметров рассматриваемых систем склонения. Выполнен расчет параметров облика 
гипотетического БЛА класса «поверхность – воздух» средней дальности с альтернативными системами склонения. 
Проведен сравнительный анализ полученных результатов. 
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Вертикальный старт традиционно используется для баллистических ракет и ракет-
носителей, обеспечивающих вывод в космическое пространство разнообразной полезной 
нагрузки. В настоящее время вертикальный старт находит все более широкое применение и для 
беспилотных летательных аппаратов (БЛА) других классов, в том числе и БЛА класса «поверх-
ность – воздух», рассматриваемых в настоящей работе [1–8]. Характерным начальным участком 
траектории таких беспилотных летательных аппаратов является склонение до требуемого угло-
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вого положения за короткий промежуток времени. Для осуществления процесса склонения БЛА 
требуется создание относительно больших управляющих моментов. 
Склонение современных БЛА класса «поверхность – воздух» реализуется посредством 
моментного газодинамического управления двумя основными способами. Первый состоит в 
применении системы управления вектором тяги (СУВТ) основного реактивного двигателя БЛА, 
второй – в использовании специальных дополнительных газодинамических устройств. 
Проблемам разработки систем газодинамического управления, вопросам исследования 
происходящих в них газодинамических процессов посвящены работы [9–23]. Анализ работ в 
данной области свидетельствует, что, несмотря на достигнутый уровень исследований, акту-
альным остается в первую очередь рассмотрение вопросов, связанных с исследованием спосо-
бов склонения на начальных этапах проектирования БЛА с вертикальным стартом при форми-
ровании его облика. 
Облик БЛА – это концептуальная характеристика летательного аппарата, отражающая 
его схему, общий вид, структуру, принципы устройства и функционирования [1]. Выбор об-
лика БЛА – это первый этап, на котором решается широкий спектр задач проектирования 
управления. Одной из важных задач для БЛА с вертикальным стартом является выбор способа 
склонения, то есть выбор способа создания сил и моментов на участке склонения. Выбор спо-
соба склонения в свою очередь связан с выбором устройства, осуществляющего склонение 
БЛА, и определением его основного энергетического параметра – значения управляющей си-
лы и ее механизма создания. На втором этапе технического проектирования осуществляется 
выбор структурной схемы системы управления и детальное математическое моделирование 
участка склонения для уточнения и подтверждения технических решений, принятых на этапе 
выбора облика БЛА. 
Рассматриваемые в настоящей работе вопросы имеют отношение к решению задач, свя-
занных с анализом альтернативных вариантов способов и реализующих их систем склонения на 
первом этапе технического проектирования БЛА при формировании его облика. 
 
МЕТОДЫ И МЕТОДОЛОГИЯ ИССЛЕДОВАНИЯ 
 
Рассматриваются два альтернативных варианта системы склонения БЛА с вертикальным 
стартом: 
– система управления вектором тяги основного двигателя с использованием газовых ру-
лей (ГР); 
– специальное газодинамическое устройство в виде импульсной двигательной установки 
(ИДУ). 
Предварительный анализ рассматриваемых систем склонения показывает следующее. 
Возможность управления БЛА во всех трех каналах, в том числе по крену, является пре-
имуществом СУВТ. При реализации этой системы могут использоваться газовые рули, ось 
вращения которых размещают в сопле двигателя БЛА или сразу за его срезом (рис. 1). 
Недостатками управления БЛА при отклонении струи двигателя являются большой ра-
диус поворота траектории вследствие ускорения БЛА на участке его склонения, потери осевой 
тяги двигателя за счет находящихся в реактивной струе ГР. Еще один существенный недоста-
ток – быстрое обгорание ГР вследствие интенсивного кинетического и теплового воздействия 
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Рис. 1. Блок газовых рулей 
Fig. 1. The gas rudder unit 
 
Импульсная двигательная установка (рис. 2) позволяет решать задачи управления БЛА 
по траектории (в том числе и при неработающем двигателе). Это газодинамическое устройство 
обеспечивает создание необходимого момента склонения за счет реактивных струй микродви-
гателей, включаемых по специальному алгоритму. Разворот оси БЛА до запуска двигателя поз-
воляет за наименьшее время измерить ориентацию траектории полета БЛА со стартового 
направления, обеспечиваемого системой пуска, до направления в точку встречи с целью. К не-
достаткам данной системы склонения следует отнести обязательное наличие дополнительного 




Рис. 2. Микродвигатели импульсной двигательной установки 
Fig. 2. Micro-thrusters of the pulse propulsion system 
 
Общепринятым критерием правильности выбора способа склонения БЛА является реа-
лизуемая ближняя граница зоны поражения. Наиболее сложные условия для склонения верти-
кально стартующего БЛА класса «поверхность – воздух» создаются при перехвате на ближней 
границе объекта, летящего на предельно малой высоте, равной 10–15 метрам. Основным требо-
ванием к проектируемой системе склонения при формировании облика таких БЛА на участке 
склонения являются отработка за заданное время заданных параметров траектории: высоты, 
дальности и угла наклона траектории. 
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Для оценки ближней границы зоны поражения, реализуемой БЛА после окончания 
участка склонения, используются кинематические соотношения для начального и отрабатывае-
мого промахов.  
Начальный промах, появляющийся к моменту начала наведения – h0, определяется от-
клонением вектора скорости БЛА в конце участка разворота t2 от направления в точку встречи с 
объектом [2]: 
 
 h = (θ(t ) + ∆θ)∆r + y(t ) − yц = (θ(t ) + ∆θ) rб.г − x(t ) + y(t ) − yц , (1) 
 
где rб.г  – дальность до ближней границы, м: 
 
 rб.г = x(t ) + V (t )t ,  (2) 
 
где t  – длительность участка наведения, c:  
 
 t = t −t , (3) 
 
где tВ – время полета БЛА до встречи с объектом; yц – высота полета низколетящего объекта; x(t ), y(t ), θ(t ) – параметры траектории БЛА в конце участка разворота: дальность, высота, 
угол наклона траектории соответственно; V (t ) – горизонтальная проекция вектора скорости 
БЛА в конце участка разворота; ∆θ = 0,03 × (𝜗 − 𝜗 ) – разброс углового положения вектора 
скорости БЛА в конце участка разворота. 
После начала наведения БЛА с предельно допустимой боковой перегрузкой отраба-
тывает начальный промах. Условием встречи с объектом на ближней границе является свое-
временная отработка начального промаха h  по меньшей мере за ∆t = (0,8÷1) с до точки 
встречи. 
Для разворота оси корпуса БЛА необходимо создать управляющий момент как произве-
дение управляющей силы, создаваемой системой склонения, на ее плечо lупр (расстояние от точ-
ки приложения силы до центра масс): 
 
 Мупр = Рупр ∙ lупр.  (4) 
 
Максимальная управляющая сила, необходимая для разворота продольной оси корпуса 
БЛА, определяется выражением 
 
 Pупр = ∙упр , (5) 
 
где Iz – момент инерции БЛА относительно поперечной оси; ωm – максимальное угловое уско-
рение БЛА, создаваемое при соответствующих максимальных управляющих воздействиях 
устройств газодинамического управления. 
Расчет параметров ГР. Газовый руль представляет собой профилированную пласти-
ну, которая закрепляется на оси и консольно устанавливается в газовом потоке. Основным 
расчетным параметром ГР является его площадь Sг.р., необходимая для создания потребной 
величины управляющей силы  Рупр [14]. На начальном этапе проектирования площадь руля, 
в зависимости от потребной величины управляющей силы, определяют на основе экспери-
ментальных данных, в частности моделированием опытных образцов в смоделированном 
газовом потоке. 
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Для нахождения доли управляющей силы, создаваемой ГР от тяги основного двигателя, 
необходимо определить величину этой тяги. Зная секундный расход топлива и удельный им-
пульс тяги, можно найти значение основного двигателя: 
 
 Р = μсек ∙ Iуд ∙ m , (6) 
 
где Iуд – удельный импульс тяги (определяется из баллистического проектирования); m0 – стар-
товая масса БЛА; µсек – секундный расход топлива, который приближенно определяется по 
формуле 
 
 μсек = дв, (7) 
 
где µm – относительная масса топлива; τдв – время работы двигателя. 
Тогда относительная доля максимальной управляющей силы, создаваемой парой ГР, 
определится в виде 
 
 Pг.р. = РупрР . (8) 
 
Потребную площадь ГР определяют, как правило, экспериментальным путем, в частности мо-
делированием опытных образцов в смоделированном газовом потоке. 
По результатам продувок для обеспечения требуемой величины относительного управ-
ляющего усилия Pг.р. определяется величина относительной площади ГР: 
 
 Sг.р.= 3,33 ∙ Pг.р.. (9) 
 
Для наиболее распространенной компоновки ГР в раструбе сопла эта зависимость прак-
тически линейна и имеет вид 
 
 Sг.р.= г.р., (10) 
 
где Sг.р. – площадь поверхности ГР; Fa – площадь среза сопла. 
Зная величину относительной площади ГР, задавшись его средней относительной тол-
щиной и плотностью материала, можно рассчитать массу ГР. 
Расчет потребного количества ИДУ на участке склонения БЛА. Импульсная дви-
гательная установка реализуется в виде ракетных твердотопливных микродвигателей, раз-
мещаемых радиальными рядами по корпусу ракеты вдали от центра масс. Каждый единич-
ный импульсный двигатель (ИД) создает тягу, равную управляющей силе. Способ включе-
ния микродвигателей определяется в зависимости от команды управления алгоритмом 
включения. 
Граничными условиями разворота продольной оси корпуса БЛА являются начальные 
значения угла тангажа (ϑ0) и угловой скорости (ω0), а также конечные значения угла тангажа 
(ϑ1), то есть ориентации продольной оси БЛА по окончании разворота. При этом конечное зна-
чение угловой скорости тангажа принимается равным нулю, то есть ωк = 0. 
Ниже приведены соотношения для определения числа импульсных двигателей, потреб-
ных для обеспечения заданного режима склонения. 
Угловая скорость разворота БЛА по тангажу, создаваемая единичным ИД [2]: 
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 ω =  ∙ упр ∙ τдв , (11) 
 
где Р1 – тяга единичного импульсного двигателя (ИД); τдв1 – среднее время работы единично-
го ИД. 
Угловая скорость разворота БЛА по тангажу на требуемый угол склонения: 
 
 ω = (   )   ∙ двТ   дв , (12) 
 
где ϑ0 – угол тангажа БЛА в момент начала склонения; ϑ1 – угол тангажа БЛА в момент оконча-
ния склонения; ω0 – угловая скорость БЛА в момент начала склонения; Т1 – суммарное время 
разворота продольной оси БЛА на угол склонения (ϑ0 – ϑ1). 
Количество одновременно включаемых ИД, требуемых для создания угловой скорости 
разворота оси корпуса БЛА: 
 
 n = Е + 1, (13) 
 
где Е – символ целого числа. 
Количество одновременно включаемых ИД, требуемых для торможения угловой скоро-
сти БЛА: 
 
 n = Е + 1. (14) 
 
Общее количество используемых ИД: 
 
 N = n1 + n2. (15) 
 
Число колец в ИДУ: 
 
 nкол = Е дук + 1, (16) 
 
где nдук – количество двигателей в одном кольце. 
Общее количество ИД с учетом конструктивной коррекции: 
 
 Nn = nкол ∙ nдук. (17) 
 
Масса конструкции ИДУ (без топлива) может быть представлена в виде суммы масс 
единичных ИД и массы силовой конструкции. 
Масса топлива единичного ИД определяется через его секундный расход и время работы. 
Для определения характерных качеств и оптимального выбора между системами склоне-




Том 24, № 03, 2021 Научный Вестник МГТУ ГА






Рассмотрим пример решения задачи сравнительного анализа альтернативных вариантов 
систем склонения БЛА при формировании его облика. В качестве систем склонения будем рас-
сматривать СУВТ, реализуемую с помощью ГР, и специальное газодинамическое устройство в 
виде ИДУ.  
В качестве БЛА выберем гипотетический БЛА класса «поверхность – воздух» средней 
дальности и скоростями полета 3–4 Маха. БЛА выполнен по нормальной аэродинамической 
схеме, имеет основной двигатель – ракетный двигатель твердого топлива. Основные характери-
стики БЛА приведены в табл. 1. 
В качестве критерия выбора рационального варианта системы склонения примем мини-




Тактико-технические характеристики БЛА 
Tactical and technical characteristics of the UAV 
 
Характеристика Значение 
Дальность [м] 80000 
Диапазон высот [м] 0–20000 
Масса аппаратуры [кг] 100 
Масса полезной нагрузки (БЧ) [кг] 70 
Стартовая масса ЛА [кг] 700 
Угол тангажа БЛА в момент начала склонения [˚] 115 
Угол тангажа БЛА после окончания склонения [˚] 0 
Время склонения продольной оси БЛА [с] 1 
 
Сравниваемые БЛА предназначены для выполнения одной и той же целевой задачи, 
имеют одинаковые тактико-технические характеристики, полезную нагрузку, основное борто-
вое оборудование, двигательную установку (ДУ) и применяемые конструкционные материалы. 
Применяемые конструкционные материалы при формировании задания: титан, сталь, алюми-
ний, жаропрочные материалы. 
Отличаются БЛА компоновкой и массой. Отличия компоновки объясняются особенно-
стями газодинамической системы склонения.  
На БЛА-1 (рис. 3) ГР рули можно разместить только в хвостовом отсеке, так как ГР от-
клоняют газовый поток, образованный вследствие горения топлива ДУ, который истекает из 
сопла хвостового отсека, что приводит к отклонению вектора тяги и развороту. После участка 
склонения ГР сбрасываются. 
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Рис. 3. Аэродинамическая компоновка БЛА-1 
Fig. 3. The aerodynamic layout of the UAV-1 
 
В свою очередь на БЛА-2 (рис. 4) ИДУ рекомендуется расположить в передней части 
БЛА в виду плотности компоновки хвостового отсека. В хвостовом отсеке недостаточно места 
для размещения ИДУ, из-за находящихся там органов аэродинамического рулевого управления 
и размещенного газовода основного двигателя, который ограничивает пространство для разме-




Рис. 4. Аэродинамическая компоновка БЛА-2 
Fig. 4. The aerodynamic layout of the UAV-2 
 
Расчет параметров облика летательных аппаратов (ЛА) с рассматриваемыми альтерна-
тивными системами склонения выполнялся в программной среде САПР ЛА [4, 24–26]. Матема-
тическое и программное обеспечение САПР ЛА позволяет решать задачи формирования облика 
беспилотных летательных аппаратов различных классов, в том числе рассматриваемого в 
настоящей работе вертикально стартующего БЛА класса «поверхность – воздух». В САПР ЛА 
реализованы алгоритмы баллистического и массово-геометрического проектирования БЛА, 
включающие как алгоритмы расчета массы и геометрии БЛА в целом, так и алгоритмы расчета 
его отдельных подсистем, в частности, применительно к рассматриваемому типу БЛА алгорит-
мы расчета массы исследуемых систем склонения.  
Основные параметры сравниваемых БЛА представлены табл. 2. БЛА-1 и БЛА-2 отлича-
ются массой и геометрическими размерами. Отличия в массах вариантов облика рассматривае-
мого БЛА обусловлено в основном различной массой альтернативных систем склонения, а так-
же дополнительным расходом топлива основного двигателя при склонении. 
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Полученные параметры БЛА 
Obtained parameters of the UAV 
 
Параметр БЛА-1 БЛА-2 
Расстояние [м] 79654 79959,6 
Стартовая масса ЛА [кг] 618 685,7 
Угловая скорость БЛА в момент начала скло-
нения [рад/с] 0,875 – 
Расстояние от носового обтекателя [м] 5,437 2,376 
Управляющая сила, необходимая для разворо-
та БЛА [Н] 1275,026 3436,175 (12 ИД) 
Диаметр корпуса БЛА [м] 0,366 0,380 
Длина корпуса [м] 5,491 5,707 
Масса системы склонения [кг] 5,9908 14,256 
 




Параметры траектории БЛА 
Trajectory parameters of the UAV 
 
БЛА T [c] X [м] H [м] Θ [˚] V [м/с] 
БЛА-1 90,2 79654,0 20207,1 8,0 754,6 
БЛА-2 90,2 79959,6 20227,6 8,0 762,3 
 
В табл. 1: T – время полета; X – расстояние от точки пуска; H – высота полета; Θ – угол 
тангажа; V – скорость при подлете к цели. 
Сравнение полученных обликов БЛА с альтернативными системами склонения (БЛА-1 и 
БЛА-2) показывает, что вариант склонения с ГР является рациональным ввиду меньшей массы 
и геометрических характеристик БЛА-1. Однако ГР, находящиеся в реактивной струе, умень-
шают тягу основного двигателя во время разворота БЛА, о чем свидетельствует более низкая 




Рассмотрена задача выбора рациональной системы склонения из числа альтернативных 
вариантов на этапе формирования облика БЛА класса «поверхность – воздух» с вертикальным 
стартом. Альтернативными вариантами систем склонения при решении данной задачи являются: 
– система управления вектором тяги с газовыми рулями, размещаемыми в сопле двига-
теля БЛА или сразу за его срезом на специальных пилонах; 
– импульсная двигательная установка, создающая момент склонения БЛА посредством 
реактивных струй микродвигателей, включаемых по специальному алгоритму. 
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Приведены основные соотношения для расчета главных проектных параметров рассмат-
риваемых систем склонения. 
При сравнительном анализе систем склонения критерием правильности выбора способа 
склонения являлась реализуемая ближняя граница зоны поражения. В качестве критерия выбо-
ра рационального варианта системы склонения принят минимум массы проектируемого БЛА. 
Выполнен расчет параметров облика гипотетического БЛА класса «поверхность – воз-
дух» средней дальности с альтернативными системами склонения. Проведен сравнительный 
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STUDY OF DECLINATION METHODS WHILE FORMING 
THE APPEARANCE OF THE SURFACE-TO-AIR UNMANNED AERIAL 
VEHICLE WITH A VERTICAL START 
 
Alexander V. Vindeker1,2 
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The problem of choosing a rational declination system from alternative variants at the stage of forming the appearance of an 
unmanned aerial vehicle (UAV) with a vertical launch is considered. Currently, the vertical launch is becoming more widely used 
for surface-to-air unmanned aerial vehicles, which are considered in this paper. A characteristic initial part of the trajectory of such 
unmanned aerial vehicles is the declination to the required angular position over a short period of time. The UAV declination 
process requires the generation of relatively large control moments. Declination of surface-to-air UAVs is implemented by means 
of moment gas-dynamic control with two main methods – by using the thrust vector control system of the UAV main jet engine or 
by using special additional gas-dynamic devices. The alternative variants of declination systems for solving the problem under 
consideration are: 
– a thrust vector control system with gas rudders installed in the UAV engine nozzle or just behind its cut-off on special pylons; 
– a pulse propulsion system that creates the UAV declination moment by means of jets of micro-thrusters, which are activated by a 
special algorithm. 
In the comparative analysis of declination systems, the criterion for choosing the correct method of declination was the actual near 
border of the affected zone. The mass minimum of the projected UAV is accepted as the criterion for choosing a rational variant of 
the declination system. The main relations for calculating the main design parameters of the considered declination systems are 
given. The appearance parameters of the hypothetical surface-to-air UAV of medium range with alternative declination systems 
were calculated. A comparative analysis of the results obtained was carried out. 
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